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УДК 629.735 
В. В. Бурнашев 
СИНТЕЗ ЗАКОНОВ УПРАВЛЕНИЯ ПОЛЁТОМ МЕТОДОМ 
АНАЛИТИЧЕСКОГО КОНСТРУИРОВАНИЯ 
Рассмотрена процедура синтеза системы автоматического управления полетом 
методом аналитического конструирования. Предложена методика определения струк-
туры законов управления. Выполнен инженерный синтез системы автоматического 
управления полетом малого беспилотного самолета. Приведены результаты моделиро-
вания работы полученной системы. 
 
Розглянуто процедуру синтезу системи автоматичного управління польотом ме-
тодом аналітичного конструювання. Запропоновано методику визначення структури 
законів управління. Виконано інженерний синтез системи автоматичного управління 
польотом малого безпілотного літака. Наведено результати моделювання роботи отри-
маної системи.  
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Synthesis procedure of automatic control system of flight by analytical designing me-
thod is considered. The technique of structure definition is offered. Engineering synthesis of 
automatic control system of the small unmanned plane flight is executed. The results of mod-
eling of the received system work are adduced. 
Введение 
В настоящее время одним из наиболее универсальных средств реше-
ния задач синтеза систем управления полетом является метод аналитиче-
ского конструирования [1–3]. Распространение метода, обусловленное вы-
соким уровнем развития вычислительной техники, предполагает необхо-
димость рассмотрения нерешенных вопросов, связанных с его применени-
ем, ограничивающих его эффективность.  
Постановка задачи 
Управление, получаемое методом аналитического конструирования, 
является функцией всех переменных состояния обобщенного объекта. То 
есть, набор переменных, входящих в закон управления, определяется до 
выполнения процедуры синтеза и не является оптимальным.  
Будем рассматривать задачу определения структуры линейных зако-
нов управления полетом самолета для последующего определения их па-
раметров методом аналитического конструирования. 
Процедура оптимального синтеза  
Для решения задач синтеза систем управления полетом в большин-
стве случаев допустимо использовать линеаризованную модель пространст-
венного движения самолета 
WFBUAXX ,       (1) 
где X  – вектор состояния, содержащий n  компонент; U  – вектор управ-
лений, содержащий m  компонент; F  – вектор возмущений, содержащий l
 компонент;  W, , BA  – матрицы коэффициентов модели. 
Согласно теории аналитического конструирования оптимальных ре-
гуляторов (АКОР) [1], для объекта (1) оптимальными в смысле минимума 
функционала 
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являются управления ,1 LXBRU T  где L  – решение уравнения  
QLALAL T  при условии )( 2tL .   (3) 
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Здесь , , RQ  – квадратные матрицы коэффициентов, которые за-
даются, исходя из требований к качеству переходных процессов, к точно-
сти приведения системы в требуемое состояние в момент времени 2t  и к 
величине управлений; -1R  – матрица, состоящая из элементов, обратных 
соответствующим из матрицы R .  
При такой постановке задачи АКОР искомые управления ju пред-
ставляют собой линейные комбинации всех переменных состояния ix . Та-
ким образом, структура законов управления определяется заранее, при 
формировании модели обобщенного объекта, а затем оптимальным обра-
зом определяются лишь параметры (коэффициенты линейных комбина-
ций). 
В простейшем случае законы управления полетом содержат только 
те переменные состояния, производные которых находятся в левых частях 
записанных в форме Коши линеаризованных дифференциальных уравне-
ний пространственного движения самолета. Кроме этих переменных, в за-
коны целесообразно включать величины, характеризующие движение ор-
ганов управления [4].  
Однако указанных компонент вектора состояния может быть недос-
таточно для формирования регулятора, способного обеспечить требуемое 
качество управления. Помимо них для улучшения статических и динами-
ческих характеристик системы могут быть включены обратные связи, со-
держащие интегрирующие, дифференцирующие, изодромные звенья. При 
этом вектор состояния будет расширен на соответствующие компоненты.  
Определение окончательной структуры законов управления может 
осуществляться путем выбора переменных из расширенного вектора со-
стояния с помощью процедуры оптимального синтеза (2),(3). Однако, в 
данном случае, выполнение этой процедуры проблематично по причине 
высокого порядка расширенного объекта управления. Поэтому возникает 
необходимость определения структуры законов управления перед проце-
дурой оптимизации (2),(3) каким-нибудь другим способом. 
Структура законов управления 
Для решения поставленной задачи следует проанализировать влия-
ние структурных компонентов законов управления на ошибки системы. 
Чтобы получить интересующие зависимости ошибок от структурных ком-
понентов законов необходимо определить передаточные функции для всех 
ошибок по всем возмущениям системы с максимально полной заданной 
структурой управлений. Выражения этих передаточных функций kі опре-
деляются после подстановки управлений 
i
i
j
ij xKu  
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в уравнения состояния объекта управления и решения их в изображениях 
по Лапласу относительно переменных ix  отдельно для каждого из возму-
щений. В результате станут известны зависимости передаточных функций 
от коэффициентов законов управления ),...,,...,,( 1
1
1
m
n
mk
і KKKp .  
Согласно теореме о конечном значении функции [5] можно найти 
статические ошибки системы  
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где kf – k -тый компонент вектора возмущений. 
Характер изменения входных воздействий kf , действующих на объ-
ект управления, как правило, известен при проектировании регулятора. 
Поэтому можно найти зависимости ошибок системы от передаточных чи-
сел jiK  в законе управления.  
При произвольном медленно меняющемся входном воздействии kf  
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где а – максимальное целое число, при котором производная 0
)(a
ktf .  
При действии гармонического возмущения )sin(max tff kk  
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Не менее важно проанализировать влияние структуры закона на слу-
чайные ошибки системы. Если известны спектральные плотности случай-
ных возмущений )(kS , можно определить выражения для спектральных 
плотностей ошибок стабилизации 
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В случаях, когда предполагается действие значительных скачкооб-
разных возмущений (сброс груза), следует рассмотреть влияние структур-
ных составляющих закона на амплитуду колебаний соответствующего пе-
реходного процесса. 
Минимизация выражений (4) – (6) – сложная многокритериальная 
задача. С помощью nm  переменных коэффициентов jiK необходимо 
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обеспечить nl  условий минимума. Однако на этапе определения струк-
туры законов нет необходимости нахождения оптимальных значений jiK . 
В данном случае следует выяснить – равен или неравен нулю каждый из 
j
iK , то есть вводить или не вводить в закон управления i -тый компонент 
расширенного вектора состояния. При этом большинство из условий типа 
(4) – (6) не противоречат друг другу. Поэтому для неманевренного самоле-
та структуру законов управления перед последующим оптимальным син-
тезом легко определить перебором параметров jiK . 
После выполнения процедуры оптимального синтеза, то есть опреде-
ления коэффициентов законов управления методом аналитического конст-
руирования, структуру можно упростить. В некоторых случаях в законе 
управления содержатся члены, значения которых малы по сравнению с ос-
тальными. При наличии погрешностей соответствующих измерителей 
присутствие этих членов не повышает качество управления. Такие члены 
следует исключить из структуры управления и таким образом упросить 
систему. 
Оптимальный регулятор для БЛА 
Целью проведенных исследований является разработка системы 
управления полетом малого беспилотного самолета. 
Для управления данным объектом используются три аэродинамиче-
ских органа: руль высоты, элероны и руль направления. Управление изме-
нением величины тяги не предусматривается. В качестве математической 
модели исполнительных устройств, при формировании модели обобщен-
ного объекта использовались дифференциальные уравнения второго по-
рядка.  
Согласно описанной методике для данного беспилотного самолета 
определена структура законов управления. Регулятор спроектирован для 
независимых каналов продольного и бокового движения. Кроме исходных 
переменных состояния продольного движения самолета, в закон управле-
ния вошли угол отклонения руля высоты со своей производной, а также 
интеграл ошибки стабилизации высоты. Помимо переменных состояния 
исходного объекта бокового движения шестого порядка [1], в законы 
управления вошли углы отклонения соответствующих аэродинамических 
органов со своими производными, а также интегралы бокового отклонения 
и ошибок стабилизации угловых параметров бокового движения. 
Для полученной структуры путем минимизации функционала обоб-
щенной работы (2) рассчитаны оптимальные коэффициенты законов 
управления. Чтобы по имеющимся измерениям адекватно восстанавливать 
состояние системы, спроектирован оптимальный фильтр Калмана. 
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Моделирование работы синтезированной системы выполнено с по-
мощью средств Matlab: Control Toolbox и Simulink. Исследовано влияние 
возможных силовых возмущений с учетом случайных помех измерителей 
при действии случайного и регулярного ветра (рис. 1).       
Результаты моделирования реакции самолета на основные возмож-
ные возмущения свидетельствуют о работоспособности системы управле-
ния. Это подтверждает и рис. 1, который иллюстрирует ошибки стабилиза-
ции основных параметров движения самолета при полѐте в неспокойной 
атмосфере. 
 
 
Рис. 1. Реакция БЛА на ветровые возмущения 
Выводы 
Использование в законах управления полетом только тех перемен-
ных состояния, производные которых находятся в левых частях записан-
ных в форме Коши линеаризованных дифференциальных уравнений про-
странственного движения самолета, зачастую недостаточно для обеспече-
ния требуемого качества системы. 
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Нецелесообразно осуществлять выбор компонентов, необходимых в 
законе управления, посредством процедуры аналитического конструиро-
вания для объектов высокого порядка. Определять достаточную структуру 
законов управления следует перед процедурой оптимального синтеза, ис-
ходя из анализа влияния отдельных компонентов на ошибки системы при 
действии предполагаемых возмущений. 
Результаты моделирования работы системы управления беспилот-
ным самолетом, синтезированной с использованием изложенных положе-
ний, свидетельствуют о еѐ удовлетворительном качестве.  
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УДК 621.317 
В. І. Колосов 
ФОРМУВАННЯ ІМПУЛЬСНИХ СИГНАЛІВ У  
КАЛІБРАТОРАХ СЕРЕДНЬОКВАДРАТИЧНОЇ НАПРУГИ 
Досліджуються перетворювачі постійної напруги в імпульсну та пропонуються 
способи підвищення їх точності. 
 
Исследуются преобразователи постоянного напряжения в импульсное и предла-
гаются способы повышения их точности. 
 
